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^ (57) Abstract: The invention concerns a steering aid system for altitude and horizontal speed of an aircraft (4) comprising: a mea- 
O sur "ng device (22) for delivering a measured signal based on the aircraft altitude and horizontal speed, a common predetermined 
<N reference value (26) for the aircraft altitude and horizontal speed, and means (20) for slaving said signal to said reference value by 
pitch loop, said means being adapted to vary automatically the pitch and/or propulsive performance of the lifting means to lock the 
measured signal to the reference value. 
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(57) Abrege : Ce systeme d' assistance au pilotage de Taltitude et de la vitesse horizontale d'un aeronef (4) comporte :- un dispositif 
de mesure (22) apte a ddlivrer un signal mesure fonction de Taltitude et de la vitesse horizontale de Taeronef,- une valeur (26) de 
reference predeterminee commune pour Taltitude et la vitesse horizontale de Taeronef, et- des moyens (20) formant une boucle 
d'asservissement dudit signal a ladite valeur de reference, ces moyens etant aptes a faire varier automatiquement le tangage et/ou la 
puissance developpee par les moyens de sustentation pour asservir le signal mesure a la valeur de reference. 
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Systeme d'assistance au pilotage de I'altitude et de la Vitesse horizontal, 
perpendiculaire a I'aplomb. d'un a6ronef et aeronefs equipes de ce systeme . 

L'invention concerne un systeme d'assistance au pilotage de 

I'altitude et de la vitesse horizontale, perpendiculaire a I'aplomb, d'un aeronef. 

Aujourd'hui, quel que soit l'a6ronef utilise, il est necessaire d'eviter 

les collisions avec le sol. Le pilote doit done controler et commander en 

5 permanence I'altitude et la vitesse horizontale de I'aeronef. Pour cela, il peut 

agir sur le tangage de I'aeronef et/ou sur la puissance developpee par les 

moyens de sustentation de I'aeronef. 

Par tangage, il est d6signe ici le deplacement angulaire de I'aeronef 

autour d'un axe defini comme 6tant son axe transversal, c'est-S-dire autour d'un 

10 axe perpendiculaire & I'axe autour duquel s'effectuent les deplacements de 
roulis et a I'axe autour duquel s'effectuent les mouvements de lacet. 

Le tangage et la puissance developpee par les moyens de 
sustentation sont des parametres modifiant tous deux I'altitude et (a vitesse 
horizontale. Ainsi, le pilotage d'un a6ronef requiert de nombreuses heures 

15 d'apprentissage, de maniere a acquerir le doigte necessaire a la commande 
simultanee de ces deux parametres. Pour assister ie piiote dans ia commande 
de ces deux parametres, des systemes de pilotage automatique ont ete 
proposes. Toutefois, ces systemes ne sont capables d'assister le pilote que lors 
de certaines phases de pilotage telles que, par exemple, le vol en regime 

20 stationnaire ou de croisiere a haute altitude, et sont, de plus, compliques, 
encombrants, lourds et onereux. En effet, ils comportent g6neralement au 
moins une premiere boucle d'asservissement pour la commande de I'altitude et 
une seconde boucle d'asservissement pour la commande de la vitesse 
horizontale. Ces boucles d'asservissement sont compliqu6es a etablir, 

25 puisqu'une action sur la vitesse horizontale a des consequences sur Taltitude et 
vice-versa. 

(.'invention vise a rem6dier ^ cet inconvenient en proposant un 
systeme d'assistance au pilotage de I'altitude et de la vitesse horizontale plus 
simple. 

30 L'invention a done pour objet un systeme d'assistance au pilotage de 

I'altitude et de la vitesse horizontale, perpendiculaire a I'aplomb, d'un a6ronef, 
I'altitude et la vitesse horizontale etant pilotees en faisant varier le tangage de 
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2 



I'aeronef et/ou la puissance developpee par des moyens de sustentation de cet 
aeronef, 

caracterise en ce qu'il comporte : 

- un dispositif de mesure apte a delivrer un signal mesure fonction a 
5 la fois et simultan6ment de I'altitude de Paeronef et de la vitesse horizontale de 

I'aeronef, 

-une meme valeur de reference predeterminee pour ('altitude et la 
vitesse horizontale de Paeronef, cette valeur etant independante des variations 
dudit signal mesure, et 
10 - des moyens formant une boucle d'asservissement dudit signal a 

ladite valeur de reference, ces moyens etant aptes a faire varier 
automatiquement le tangage et/ou la puissance developpee par les moyens de 
sustentation pour asservir le signal mesure a la valeur de reference. 

Le systeme d'assistance au pilotage ci-dessus regule et commande 
15 le tangage et/ou la puissance developpee par les moyens de sustentation a 
partir d'un seul signal fonction a la fois et simultanement de "altitude et de ia 
vitesse horizontale. Ainsi, pour piloter automatiquement a la fois Paltitude et la 
vitesse horizontale de Paeronef, et contrairement aux systemes existants, une 
seule boucle d'asservissement est necessaire. Le systeme decrit ici est done 
20 plus simple que les systemes connus. 

Suivant d'autres caract^ristiques d'un systeme conforme a 
Tinvention : 

- les moyens formant la boucle d'asservissement comportent : 

- une unite de commande soit uniquement du tangage, soit 
25 uniquement de la puissance developpee par les moyens de sustentation en 

fonction d'une commande d'entree, et 

- un soustracteur apte a 6tablir ladite commande d'entr6e a 
partir de la difference entre ledit signal et ladite valeur de reference, de maniere 
a compenser cette difference, 

30 - ledit signal mesure est representatif du quotient de la vitesse 

horizontale par Taltitude de Paeronef, 

- le dispositif de mesure comporte : 
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- un premier et un second capteurs aptes chacun a mesurer 
des variations d'une caracteristique de la surface survolee, chaque capteur 
ayant une ligne de vis6e decalee angulairement d'un angle A$ de celle de 
I'autre capteur, de maniere a ce que le premier et le second capteurs mesurent 
5 successivement une meme variation lors d'un deplacement de I'aeronef, et une 
unite de traitement apte a etablir I'intervalle de temps AT ecoule entre la mesure 
par le premier capteur d'une dite variation et la mesure de cette meme variation 
par le second capteur, et a delivrer en tant que signal mesur6 un signal dont la 
valeur est une fonction decroissante et monotone de cet intervalle de temps 
10 6tabli, 

- le signal delivre par I'unite de traitement en tant que signal mesure 
est representatif du quotient du decalage angulaire A<j> relatif des lignes de 
visee par I'intervalle de temps AT etabli, 

ladite caracteristique est Tintensite d'un rayonnement 
15 electromagnetique dans une zone spectrale situee entre I'ultraviolet et les 
ondes rnillimetriques, emis par la surface survolee, 

- le premier et le second capteurs sont chacun un photo-capteur, 

- le premier et le second capteurs sont associes a un dispositif 
automatique de maintien de Torientation de chacune des lignes de visee 

20 constante par rapport a Paplomb de Ta6ronef, 

- pour un aeronef dont la puissance developp6e par les moyens de 
sustentation est modifiee en faisant varier un pas collectif d'une ou plusieurs 
voilures tournantes, ce pas collectif etant commandable, I'unite de commande 
est. apte a commander ledit pas collectif pour commander la puissance 

25 developpee par les moyens de sustentation, 

- pour un aeronef dont la puissance developpee par les moyens de 
sustentation est modifiee en faisant varier la vitesse de rotation d'une voilure 
tournante, cette vitesse de rotation etant commandable, I'unite de commande 
est apte a commander ladite vitesse de rotation pour commander la puissance 

30 d£veloppee par les moyens de sustentation, 
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- pour un aeronef dont le tangage est modifie en fonction de la 
position d'une gouverne de profondeur commandable, I'unite de commande est 
apte & commander ladite position de la gouverne de profondeur. 

L'invention a 6galement pour objet un aeronef, caracteris6 en ce qu'il 
5 comporte un systeme d'assistance au pilotage conforme a l'invention. 

L'invention sera mieux comprise a la lecture de la description qui va 
suivre, donn§e uniquement a titre d'exemple, et faite en se ref6rant aux 
dessins, sur lesquels : 

- la figure 1 est une illustration schematique de ('architecture d'un 
10 helicoptere 6quipe d'un systeme d'assistance au pilotage conforme a 

l'invention, 

- la figure 2 est une illustration schematique d'un regulateur de 
I'altitude et de la vitesse horizontale de l'helicoptere de la figure 1 , et 

- la figure 3 est une illustration schematique de ('architecture d'un 
15 avion equipe d'un systeme d'assistance au pilotage conforme a l'invention. 

La figure 1 repr§sente un systeme 2 d'assistance au pilotage de 
I'altitude et de la vitesse horizontale d'un aeronef dans le cas particulier ou cet 
aeronef est un giravion, ici un helicoptere 4, tel6commande a distance a I'aide 
d'une unite de pilotage 6. 

20 L'helicoptere 4 est equipe d'une voilure toumante 10 entratnee en 

rotation par I'intermediaire d'un rotor 12 d'un moteur 14. La vitesse de rotation 
du rotor 12 est commandable en fonction d'une consigne de vitesse, de 
maniere a faire varier la vitesse de rotation de la voilure toumante 10. 

L'helicoptere 4 comporte aussi un mecanisme 16 de commande du 

25 tangage de l'helicoptere en fonction d'une consigne de tangage. Ce mecanisme 
16 est apte a incliner I'axe de rotation de la voilure toumante 10 par rapport a la 
direction horizontale, de maniere £ creer une acceleration horizontale non nulle. 
Le terme "horizontal" designe, ici, une direction perpendiculaire a la verticale ou 
a I'aplomb de l'helicoptere 4. 

30 Le mecanisme 16 est raccorde ici a un recepteur radio 18 destine a 

recevoir une consigne de tangage transmise par I'unite de pilotage 6 et a 
d6livrer cette consigne de tangage regue au mecanisme 16. 
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L'helicoptere 4 comporte egalement un regulateur 20 de I'altitude et 
de la Vitesse horizontale de l'helicoptere raccorde £ un dispositif de mesure 22, 
£ un capteur 24 de la vitesse de rotation du rotor 12 et a une seule consigne 26 
d'altitude et de vitesse horizontale. 
5 Le dispositif de mesure 22, ou d6tecteur de mouvement 22, est 

destine a d6livrer au regulateur 20 un signal a la fois fonction de I'altitude et de 
la vitesse horizontale de l'helicoptere 4. Ce dispositif de mesure 22 est connu et 
ne sera decrit ici que succinctement. Pour plus d'informations sur ce 
dispositif 22, le lecteur pourra se referer, par exemple, aux travaux mentionnes 
10 ci-dessous : 

- Blanes, C. : "Appareil visuel elementaire pour la navigation "a vue" 
d'un robot mobile autonome", DEA de neurosciences, Universite d'Aix- 
Marseille II, 1986, 

- Blanes, C. : "Guidage visuel d'un robot mobile autonome 
15 d'inspiration bionique", Th6se de doctorat de Plnstitut Polytechnique, Grenoble, 

1991. 

Le dispositif 22 comporte, par exemple, uniquement deux photo- 
capteurs 30 et 32 aptes chacun a mesurer Pintensite lumineuse en un seul point 
de la surface survolee au cours des deplacements de l'helicoptere 4. Ces 

20 photo-capteurs 30 et 32 sont directifs et sont respectivement associes a une 
seule ligne de visee 34 et 36, toutes les deux dirigees vers la surface survolee. 
Des points de visee 38 et 40, places respectivement a ('Intersection des lignes 
de visee 34 et 36 et de la surface survolee, represented les points ou Pintensite 
lumineuse diffusee ou emise par la surface survolee est mesuree. Chaque point 

25 de visee correspond sensiblement a un pixel d'une photo de la surface survolee 
prise a la meme altitude. Les lignes de visee 34 et 36 sont situees dans un 
meme plan perpendiculaire a I'axe transversal autour duquel le tangage de 
Thelicoptere 4 s'effectue. De plus, ces lignes de visee 34 et 36 sont decalees 
angulairement Tune par rapport a I'autre d'un angle A<|> constant. Cet angle A<(> 

30 est choisi pour que Pintensite lumineuse de tout point sur la surface survolee, 
mesuree par le capteur 32, soit egalement mesuree quelques instants apres ou 
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quelques instants avant par le capteur 30, selon que Thelicoptere avance ou 
recule. 

Ici. la ligne de visee 34 est verticale, tandis que la ligne de visee 36 
est situee plus en avant dans la direction du dSplacement horizontal de 
5 Thelicoptere 4 representee par une fleche 42 sur la figure 1 . 

Sur la figure 1 , le point de visee 40 est represents ici, dans le cas 
simplifie ou il rencontre une brusque discontinuite 44 d'intensite lumineuse, par 
exemple une limite entre une surface claire et une surface plus foncee. La 
variation d'intensite lumineuse mesuree par le photo-capteur 32 correspondant 
10 a cette discontinuite 44 est representee, sur la figure 1, par un signal 46 en 
forme de marches d'escalier descendantes, dont le front descendant 
correspond a la limite entre la surface plus lumineuse et la surface plus foncee. 

De fagon similaire, le point de visSe 38 est represents a Tinstant ou, 
apres que Thelicoptere se soit deplacS dans la direction de la fleche 42, celui-ci 
15 rencontre la meme discontinuite d'intensite lumineuse 44. La variation 
d'intensite lumineuse, mesuree par le photo-capteur 30 a ce momenWa, est 
representee sur la figure 1 par un signal 48, identique au signal 46. L'intervalle 
de temps ecoule entre Tinstant ou le photo-capteur 32 mesure la 
discontinuite 44 et I'instant ou le photo-capteur 30 mesure cette meme 
20 discontinuite 44 est note AT et est represents sur la figure 1 par une fleche 
sSparant les fronts descendants des signaux 46 et 48. 

Sur la figure 1 , Taltitude H de ThSlicoptere 4 est representee par une 
fleche separant le point de visee 38 et le photo-capteur 30. 

AssociS aux photo-capteurs 30 et 32, le dispositif de mesure 22 
25 comporte un calculateur 50 ou unite de traitement 50 apte £ delivrer au 
rSgulateur 20 le signal fonction a la fois de ('altitude et de la vitesse horizontal 
de Thelicoptere 4. Ce calculateur 50 est ici propre £ Stablir Tintervalle de temps 
AT Scoule entre Tinstant ou Tun des capteurs 30, 32 mesure une discontinuite 
d'intensite lumineuse et Tinstant ou Tautre capteur mesure cette meme 
30 discontinuite et a dSlivrer le signal correspondant au rapport de A<|>/AT au 
regulateur 20. Ce signal A<|>/AT est sensiblement decrit par la relation suivante : 
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A( |>/AT = 

Hx tan^A^ 

ou V est la vitesse horizontale de I'heiicoptere 4. 

Pour de petits angles A<j> entre les lignes de visee 34, 36, on obtient : 
A<j>/AT = V/H [rad/s] 

5 Dans la suite de cette description, ce signal AtyAT est appele vitesse 

angulaire. C'est la vitesse relative moyenne (exprim6e en radians par seconde) 
d'un contraste au sol, vu du point d'intersection des axes optiques des photo- 
capteurs 30 et 32. 

Dans le mode de realisation decrit ici, les photo-capteurs 30 et 32 
10 sont associes £ un dispositif 52 de maintien de la position des lignes de visee 
34 et 36 constante par rapport a la verticale de I'helicoptere 4 F et ceci quel que 
soit le tangage de cet helicoptere. Par exemple, ce dispositif 50 est realise a 
Paide d*un gyroscope vertical ou d'un d§tecteur d'horizon 54 raccorde a un 
servomoteur 56. 

15 Le gyroscope ou ie detecteur d'horizon 54 est propre a delivrer au 

servomoteur 56 un signal lui indiquant ou est la verticale. 

Le servomoteur 56 est apte, en reponse a ce signal, a deplacer en 

rotation les photo-capteurs 30 et 32, de maniere d maintenir la ligne de visee 34 

alignee sur la verticale. Ainsi, les mesures realisees par ces photo-capteurs 30 
20 et 32 sont independantes du tangage de Th6licoptere 4. 

La consigne 26, raccordee au regulateur 20, est une consigne de 

vitesse angulaire. Ainsi, lorsque I'helicoptere avance a vitesse V constante, la 

consigne 26 impose une altitude H constante par rapport a la surface survolee. 

Cette altitude imposee peut etre consideree comme "altitude de s6curite" car 
25 elle est d'autant plus elev6e que la vitesse de I'appareil est grande. La 

consigne 26 est ici constante et independante des variations du signal delivre 

par le dispositif de mesure 22. 

Le regulateur 20 est, dans ce mode de realisation, uniquement 

destin6 a commander la vitesse de rotation du rotor 12 pour maintenir une 
30 altitude correspondant & la consigne 26. Ce regulateur 20 sera decrit en regard 

de la figure 2. 
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L'unite de pilotage 6 comporte une manette 60 de commande du 
tangage de Thelicoptere 4 raccordee a un 6metteur radio 62 propre a 
transmettre la consigne de tangage correspondant £ la position de la 
manette 60 au recepteur 18 de Thelicoptere 4. 
5 La figure 2 represente un schema-bloc correspondant au systeme 

d'assistance au pilotage de la figure 1. Sur ce sch6ma-bloc, les blocs 
correspondant a des elements deja decrits en regard de la figure 1 portent les 
memes references numeriques. 

Un bloc 70 regroupant le moteur 14, le mecanisme 16 de commande 

10 du tangage et la voilure tournante 10, admet deux commandes d'entr£e 80 et 
82 correspondant respectivement k la consigne de tangage transmise par le 
recepteur 18 et a la consigne de vitesse du rotor transmise par le regulateur 20 
au moteur 14. Ce bloc 70 comporte egalement une sortie 84, representant 
Taltitude et la vitesse horizontale de Thelicoptere 4, obtenue en fonction des 

15 commandes d'entree 80 et 82. Cette sortie 84 est raccordee par une fleche en 
traits pointilles au dispositif de mesure 22 pour indiquer que ce sont cette 
altitude et cette vitesse horizontale qui sont mesurees par ce dispositif de 
mesure 22. 

Le dispositif de mesure deiivre a une entree 88 du regulateur 20 la 
20 vitesse angulaire mesuree. 

Le regulateur 20 comporte une autre entree 90 par laquelle est re<?ue 
la consigne 26 de vitesse angulaire. 

Le regulateur 20 contient un soustracteur 94 raccorde d une unite de 
commande 96 de la vitesse du rotor 12 formant, lorsqu'ils sont associ6s au 
25 dispositif de mesure 22, une seule et unique boucle d'asservissement de la 
vitesse angulaire de Thelicoptere 4 a la consigne 26. 

Ici, le soustracteur 94 est propre a etablir la difference entre la 
vitesse angulaire mesuree re?ue par Tintermediaire de Tentree 88 et la consigne 
26 regue par Tentree 90 pour construire un signal de commande de Tunite 96. A 
30 cet effet, le soustracteur 94 comporte une borne negative raccordee par 
Tintermediaire d'un bloc 98 de mise £ Techelle a Tentree 90, une borne positive 
raccordee directement £ Tentr6e 88 et une sortie raccordee a Tentree d'un 
correcteur 100 a action proportionnelle et derivee, ou correcteur PD. Ce 



WO 2004/025386 




CT/FR2003/002611 



correcteur 100, place en amont de fa boucle d'asservissement de la vitesse 
angulaire, est connu et regie de fagon conventionnelle pour stabiliser le 
systeme en ameliorant ia dynamique. 

Le correcteur 100, 6labore une consigne de vitesse du rotor 12 & 
5 appliquer pour rattraper la difference entre la consigne 26 de vitesse angulaire 
et la vitesse angulaire mesuree. La consigne de vitesse du rotor 12 est 
raccordee a une entree 104 de ('unite de commande 96. 

L'unite de commande 96 est destinee a asservir la vitesse du 
rotor 12 sur la consigne de vitesse regue a Pentree 104. 
10 L'unit§ de commande 96 comporte, a cet effet, une boucle 

secondare d'asservissement formee a Paide d'un soustracteur 110 et d'un 
correcteur 1 12 S action proportionnelle, integrate et derivee, ou correcteur PID. 

Le soustracteur 110 est apte a etablir la difference entre la consigne 
de vitesse regue ci Pentr6e 104 et la vitesse du rotor 12 mesuree par le capteur 
15 24. Sur la figure 2, ce capteur 24 est raccorde a une sortie du bloc 70 par une 
ligne en pointiHes pour indiquer que ce capteur rnesure la vitesse effective du 
rotor 12. 

Une sortie du soustracteur 110 delivre a Pentree du correcteur 
PID 112 le signal correspondant a la difference de la consigne de vitesse du 
20 rotor et de sa vitesse mesuree. 

Le correcteur PID 112 est connu et regl6 de fagon conventionnelle 
de fagon £ stabiliser la boucle d'asservissement de la vitesse du rotor 12 et a 
am6liorer la dynamique de cette boucle. Une sortie de ce correcteur 112 est 
raccordee £ Pentree du moteur 14 et forme la commande de vitesse 82. 
25 Le regulateur 20 et le dispositif de mesure 22 sont realises de fa?on 

classique a Paide de composants electroniques connus. Avantageusement, les 
composants electroniques utilises sont regroupes pour presenter un 
encombrement reduit et une faible masse, de Pordre du decigramme. 

Le fonctionnement de Ph6licoptere 4 decrit aux figures 1 et 2 va 
30 rnaintenant etre decrit. 

Lors du fonctionnement du regulateur 20, deux situations peuvent se 

presenter. 
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La premiere situation correspond au cas ou la Vitesse angulaire 
mesuree par le dispositif de mesure 22 est superieure a la consigne 26. Dans 
cette situation, la difference, 6tablie par le soustracteur 94 entre la vitesse 
angulaire mesuree et la consigne 26, est positive. Cette difference positive 
5 correspond, apres avoir 6t§ corrigee par le correcteur 100, a une consigne 
d'accroissement de la vitesse de rotation du rotor 12 transmise a Pentree 104 
de Tunite de commande 96. En r6ponse £ cette consigne d'accroissement de la 
vitesse du rotor 12, Punite de commande 96 commande le moteur 14 pour 
accroitre la vitesse de rotation du rotor 12 et asservit cette vitesse a la consigne 
10 de vitesse regue a Pentree 104 par Pintermediaire de la boucle d'asservissement 
formee par le capteur 24, le soustracteur 110 et le correcteur 112. Une 
augmentation de la vitesse de rotation du rotor 12 va entraTner une 
augmentation marquee de Paltitude, accompagnee d'une I6gere augmentation 
de la vitesse horizontale de Ph6licoptere 4. II en resulte globalement une 
15 diminution de la vitesse angulaire mesur6e par le dispositif de mesure 22. Ainsi, 
la difference entre la consigne 26 et !a vitesse angulaire mesuree diminue, ce 
qui se traduit par une diminution de la consigne de vitesse du rotor transmise a 
Pentree 104. Cette correction en boucle de la vitesse du rotor se poursuit 
jusqu'a ce qu'un regime stationnaire s'etablisse. Lors du regime stationnaire, la 
vitesse angulaire mesuree est sensiblement constante et egale a la 
consigne 26 de vitesse angulaire. 

Dans la situation inverse, ou la vitesse angulaire mesuree est 
inferieure & la consigne 26, la difference 6tablie par le soustracteur 94 est alors 
negative. Cette difference negative, apres avoir et6 corrigee par le 
correcteur 100, correspond & une consigne de diminution de la vitesse de 
rotation du rotor 12 transmise a Pentree 104 de Punite de commande 96. En 
reponse a cette consigne de diminution de la vitesse de rotation du rotor, Punite 
96 commande le moteur 14 et decroTt la vitesse de rotation du rotor 12. Une 
diminution de la vitesse de rotation du rotor 12 va entraTner une diminution 
marquee de Paltitude, accompagnee d'une legere diminution de la vitesse 
horizontale de Phelicoptere 4. II en resulte globalement une augmentation de la 
vitesse angulaire mesuree par le dispositif 22. Cette augmentation de la vitesse 
angulaire mesur6e se traduit par une difference 6tablie par le soustracteur 94 
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plus petite en module, mais toujours negative. Cette nouvelle difference etablie 
par le soustracteur 94 se traduit par une commande de diminution de la vitesse 
du rotor 12 plus petite en module et done par une diminution de la vitesse du 
rotor 12 plus petite pour retourner progressivement vers un regime stationnaire 
5 correspondant a une vitesse angulaire mesuree sensiblement constante. 

Ainsi, grace a seulement une boucle d'asservissement de la vitesse 
angulaire de I'helicoptere 4, formee par le dispositif de mesure 22, le 
soustracteur 94, le correcteur 100 et ('unite de commande 96, I'altitude et la 
vitesse horizontale de I'helicoptere 4 sont automatiquement commandees. 

10 Le procede de pilotage de I'helicoptere 4 6quip6 du regulateur 20 se 

deroule comme suit. Le procede debute par une etape ^initialisation de la 
consigne 26, par exemple, lors de I'installation du regulateur 20 dans 
I'helicoptere 4. Cette consigne 26, une fois initialisee, n'est plus modifiee lors 
des operations de navigation de I'helicoptere 4. 

15 Ensuite, un op6rateur procede & une mise en sustentation initiate de 

I'helicoptere 4. Par exemple, un operateur active le moteur 14, ce qui conduit 
dans le cas de I'helicoptere 4 a un decollage le long de la verticale de 
I'helicoptere 4. L'operateur transmet ensuite, a I'aide de I'unite de pilotage 6, 
une consigne de tangage initial & I'helicoptere 4. En reponse a cette consigne, 

20 le mecanisme 16 deplace la voilure tournante 10 de la position horizontale dans 
laquelle elle se trouvait jusqu'a une position tegerement inclinee vis-^-vis de 
cette horizontale. 

Des que ta voilure tournante 10 est legerement inclinee par rapport a 
I'horizontale et que I'helicoptere 4 a commence a se deplacer horizontalement, 

25 la suite des operations de decollage de I'helicoptere 4 s'effectue entierement 
automatiquement grace au regulateur 20, sans nouvelles interventions de 
l'operateur. En effet. juste apres le decollage, Taltitude de I'helicoptere 4 est 
faible devant la vitesse horizontale, la vitesse angulaire deiivree par le 
dispositif 22 est done superieure a la consigne 26. Dans ces conditions, comme 

30 decrit ci-dessus, le regulateur 20 commande le moteur 14 pour accroTtre la 
vitesse de rotation du rotor 12 et done accroTtre Taltitude de I'helicoptere 4 
jusqu'& ce qu'un regime stationnaire s'etablisse. 
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Lorsque ce regime stationnaire est etabli, tant que la consigne de 
tangage n'est pas modifiee par Poperateur, que la surface survolee est plane, et 
que la vitesse horizontale de Phelicoptere n'est pas perturb§e, la consigne 26 
correspond a une altitude et a une vitesse horizontale constantes. 
5 Si Phelicoptere 4 survole un obstacle preeminent, Paltitude 

apparente H decrott, ce qui se traduit par une augmentation de la vitesse 
angulaire mesuree. Par consequent, le regulateur 20 accroTt la vitesse de 
rotation du rotor 12 pour augmenter Paltitude et retrouver ainsi la vitesse 
angulaire de consigne 26. Ainsi, apres une breve phase transitoire, Phelicoptere 

10 4 survole Pobstacle preeminent tout en conservant une altitude constante vis-&- 
vis de cet obstacle. De fagon similaire, lorsque Phelicoptere survole un creux, 
Paltitude augmente, ce qui conduit a une diminution de la vitesse angulaire 
mesuree, et le regulateur 20 commande alors une diminution de la vitesse du 
rotor 12, done une diminution de Paltitude H pour rattraper la consigne 26. 

15 Ainsi, le regulateur 20 d6crit ici permet d'adapter automatiquement 

Paltitude de Phelicoptere 4 au relief des surfaces survolees. En particulier, toute 
collision avec un obstacle sous-jacent est automatiquement evitee. 

Si maintenant ce n'est plus Paltitude de Phelicoptere 4 qui est 
perturbee par des elements exterieurs, mais sa vitesse horizontale. Par 

20 exemple, si un vent porteur soufflant dans la direction de la fleche 42 accroTt la 
vitesse horizontale de Phelicoptere 4, ceci se traduit par une augmentation de la 
vitesse angulaire mesuree, qui va entramer une augmentation de la vitesse du 
rotor 12 par le regulateur 20. Ainsi, en cas de vent porteur, Phelicoptere 4 
accroTt automatiquement son altitude, maximisant par la-meme la security de 

25 sa navigation. En effet, plus la vitesse horizontale d'un helicoptere est elevee, 
plus il lui serait difficile d'eviter les obstacles proches. D'ou Pinteret de voir naTtre 
ici, automatiquement, une altitude de securite d'autant plus elevee que la 
vitesse est grande. 

Dans le cas contraire, c'est-£-dire si Phelicoptere est soumis a un 

30 vent de face, sa vitesse horizontale diminue, ce qui correspond a une 
diminution de la vitesse angulaire mesuree. Le regulateur 20 commande alors 
automatiquement le moteur 14 pour decrottre la vitesse de rotation du rotor 12, 
ce qui se traduit par une diminution de Paltitude. Ainsi, en cas de fort vent de 
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face, Phelicoptere 4 reduit simultanement sa Vitesse horizontale et son altitude, 
ce qui peut le conduire a atterrir. Un tel atterrissage n'est pas dangereux, 
puisqu'il s'effectue a vitesse horizontale nulle au moment meme ou le sol est 
atteint. 

5 Finalement, la vitesse angulaire mesuree par le dispositif 22 peut 

aussi resulter d'une intervention de Pop6rateur. Par exemple, Pop6rateur peut 
decider, en cours de navigation, de modifier progressivement la consigne de 
tangage a Paide de Punite de pilotage 6. Par exemple, s'il augmente Pinclinaison 
de la voilure tournante 10 par rapport a Phorizontale, cela conduit 

10 simultanement a un accroissement de la vitesse horizontale de Phelicoptere et a 
une diminution de Paltitude, c'est-£-dire essentiellement a une augmentation de 
la vitesse angulaire mesuree. Par consequent, dans ces conditions la, le 
regulateur 20 commande le moteur 14 de maniere a accroitre la vitesse du rotor 
12, ce qui conduit surtout a augmenter Paltitude de Phelicoptere 4 jusqu*£ ce 

15 qu'il retrouve la consigne originelle 26 de vitesse angulaire. 

Dans !e cas contraire, c'est-a-dire si Poperateur envois une consigne 
de tangage pour ramener la voilure tournante a Phorizontale, la vitesse 
horizontale diminue et le regulateur 20 decroTt alors automatiquement la vitesse 
du rotor 12 pour decroTtre Paltitude jusqu'a une valeur nulle lorsque la vitesse 

20 horizontale de Phelicoptere 4 est nulle. L'op6rateur realise ainsi une operation 
d'atterrissage de Phelicoptere 4 en ne commandant que le tangage de ce 
dernier. 

Ainsi, le systeme 2 simplifie considerablement la commande d'un 
h6licoptere, puisque Pop6rateur charge du pilotage n*a plus qu'§ commander un 
25 seul parametre - ici le tangage de Phelicoptere - pour atterrir, decoller, 
acc6l£rer ou ralentir. 

La figure 4 represente un systeme 150 d^ssistance au pilotage de 
Paltitude et de la vitesse horizontale d'un avion classique 152. Cet avion 152 est 
equip6 d'une h6lice 156 , associee a des ailes, entrainee en rotation par un 
30 moteur 1 58 dont la vitesse de rotation est r6glable. 

Uavion 152 comporte egalement une gouverne 162 de profondeur 
deplagable en rotation, destin6e ^ commander le tangage de Pavion. Cette 
gouverne 162 est actionnee par un actionneur de gouverne 164 relte a un levier 
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de commande 166 de la gouverne de profondeur placee dans le cockpit de 
('avion. Un capteur 170 de position de la gouverne 162 est 6galernent associe a 
cette gouverne 162 pour realiser un asservissement de position. 

Finalement, Pavion 152 est equipe d'un regulateur 178, raccorde au 
5 capteur 170, & Pactionneur 164, a un dispositif de mesure 180 et a une 
consigne de s£curite constante 182. 

Le dispositif de mesure 180 est identique au dispositif de mesure de 

la figure 1 . 

La consigne 182 est constante et initialisee a une valeur 
10 correspondant a une altitude de security en dessous de laquelle Pavion 152 ne 
doit pas descendre si sa Vitesse est superieure a une vitesse dangereuse. 
Cette consigne correspond a une valeur constante de vitesse angulaire. 

Le regulateur 178 est destine a commander automatiquement la 
gouverne de profondeur 162 pour piloter automatiquement I'altitude et la vitesse 
15 horizontal de Pavion. Ce regulateur 178 est, par exemple, identique au 
regulateur 20 de !a figure 1, a Texception du fait qu'il n'est active que lorsque la 
vitesse angulaire mesuree par le dispositif 180 devient superieure a la 
consigne 182. 

Dans ce mode de realisation, tant que la vitesse angulaire mesuree 
20 par le dispositif 180 est inferieure & la consigne 182, le regulateur 178 reste 
inactif et seul le pilote commande la vitesse de rotation de Thelice 156 et la 
gouverne de profondeur 162. 

En cas d'obstacle preeminent sur la trajectoire de Pavion, Paltitude H 
au-dessus de Pobstacle diminue brusquement par rapport & ce qu'elle etait 
25 auparavant, tandis que la vitesse horizontale de Pavion demeure sensiblement 
constante. Ceci correspond a une augmentation soudaine de la vitesse 
angulaire. Lorsque la vitesse angulaire devient superieure a la consigne 182, le 
regulateur 178 prend le controle de Pavion et pilote automatiquement la 
gouverne de profondeur 162. La vitesse angulaire de Pavion etant superieure a 
30 la consigne 182, le regulateur 178 commande la gouverne de profondeur de 
maniere & reduire la vitesse angulaire. Ici, le regulateur 178 commande done 
Pactionneur 164 pour d6placer en rotation la gouverne de profondeur en 
direction du ciel, ce qui va entramer une augmentation de Paltitude ainsi qu'une 
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diminution de la Vitesse horizontale de I'avion. La Vitesse angulaire mesuree se 
voit done diminu6e pour cette double raison. Ensuite, le regulateur commande 
cette gouverne 162 pour asservir la Vitesse angulaire mesur6e a la consigne 
182. 

5 Ainsi, a Paide du systeme 150, tant que le pilote ne reprend pas les 

cornmandes de I'avion, le regulateur 178 ramene I'avion a une hauteur de 
securite et 6vite toute collision avec des obstacles. 

Ensuite, pour reprendre les cornmandes de I'avion 152, le pilote doit 
realiser des operations conduisant a dirninuer la vitesse angulaire en dessous 

10 de la consigne 182. Par exemple, le pilote manoeuvre le levier de commande de 
maniere a augmenter Paltitude de Pavion ou diminue la vitesse de rotation de 
Thelice 156. Une fois que les manoeuvres du pilote ont rendu la vitesse 
angulaire mesuree inferieure a la consigne 182, le regulateur 178 est de 
nouveau d6sactive pour laisser le pilote manoeuvrer I'avion. 

15 Ainsi, dans ce mode de realisation, le systeme 150 d'assistance au 

pilotage est utilise en tant que systeme de securite permettant d'eviter une 
collision de I'avion avec le sol. 

Le systeme de la figure 1 a ete d6crit dans le cas particulier ou le 
regulateur 20 commande la vitesse du rotor 12 de maniere a asservir la vitesse 

20 angulaire mesur6e & une consigne. En variante, le regulateur 20 est adapte 
pour commander automatiquement le tangage de I'aeronef de maniere a 
asservir la vitesse angulaire mesuree & une consigne. Dans cette variante, les 
moyens formant une boucle d'asservissement sont, par exemple, identiques a 
ceux de la figure 1 , a Pexception de I'unite 96 de commande de la vitesse du 

25 rotor qui est remplacee par une unite de commande du tangage de I'aeronef. 
Ainsi, dans cette variante, le pilotage de I'aeronef par un operateur consiste a 
envoyer des consignes de vitesse de rotation du rotor et non plus des 
consignes de tangage. 

La description du systeme a 6te faite dans le cas simplifie de 

30 brusques discontinuites 44 de I'intensite lumineuse diffusee par la surface 
survolee. Dans la realite, les discontinuites 44 sont remplacees par des 
variations progressives de I'intensite lumineuse diffusee par la surface survolee. 
Dans ce cas, les variations d'intensite lumineuse mesuree par les photo- 
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capteurs sont progressives et correspondent a un gradient ou un taux de 
variation de la caracteristique mesuree. 

L'exemple de dispositif de mesure de la vitesse angulaire a 6te decrit 
ici dans le cas particulier ou il ne comporte que deux photo-capteurs. Toutefois, 
5 en variante, le dispositif de mesure de la vitesse angulaire comporte au moins 
trois photo-capteurs de maniere a augmenter la precision des mesures et le 
champ visuel. Ces photo-capteurs peuvent appartenir a une barrette ou une 
matrice d'elements photo-sensibles. 

De fa^on a anticiper les obstacles places sur la trajectoire de 
10 I'aeronef, en variante, les lignes de visee 34 et 36 des photo-capteurs sont 
toutes les deux inclinees vers I'avant de I'aeronef pour que les points de visee 
38 et 40 soient d'avantage orientes dans la direction de son d6placement. Ainsi, 
dans cette variante, un obstacle est plus rapidement detecte et le regulateur 
reagit plus tot. 

IS Ici, le systeme d'assistance au pilotage a ete decrit uniquement dans 

le cas d'un h6licoptere et d'un avion. Toutefois, un tel systems de pilotage est 
applicable a tout systeme apte a se d6placer au-dessus d'une surface sans 
contact direct avec celle-ci. Par exemple, le systeme decrit ici est adapte pour 
assister le pilotage ou tele-pilotage de vehicules divers tels que dirigeables, 

20 montgolfieres, tous types d'helicopteres 6quip6s d'une ou plusieurs voilures 
tournantes, tous types d'avions et de vecteurs aeriens drones et microdrones. 
Ce systeme est egalement apte a assister le pilotage de sous-marins et 
d'engins spatiaux habites ou non habites. Dans le cas des sous-marins, 
I'altitude se rapporte au fond du milieu aqueux d'une mer, d'un lac ou d'une 

25 riviere, tandis que dans le cas des engins spatiaux, I'altitude se rapporte a la 
distance le separant d'un objet spatial tel qu'une planete, un satellite (naturel ou 
artificiel), une sonde spatiale, un asteroTde ou une comete. 

Le systeme 2 a et6 decrit ici dans le cas particulier ou le tangage de 
l'h6licoptere 4 etait telecommand^ par un operateur et ou la puissance 

30 developpee par les moyens de sustentation 156 etait command6e par un pilote. 
Toutefois, en variante, le parametre, choisi parmi le tangage et la puissance 
d6velopp6e par les moyens de sustentation, qui n'est pas automatiquement 
commande par un regulateur tel que le regulateur 20, est soit : 
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- command^ par un pilote & bord de I'aeronef, 

- telecomrnande a distance par un operateur, soit 

- commande automatiquement a partir de signaux provenant de 
capteurs additionnels pr6vus dans l'a6ronef tels que, par exemple, des capteurs 

5 proprioceptifs ou encore des systemes de vision. 

Dans une autre variante, la consigne de vitesse angulaire 26 ou 182 
est remplacee par une consigne r6glable et commandable par un operateur 
et/ou un pilote, ou encore a partir de signaux issus d'autres capteurs 
embarqu6s. 

10 En variante, le calculateur est remplac6 par un systeme de 

traitement purement numerique ou analogique, ou encore hybride entre la 
solution purement numerique et la solution purement analogique. 

Dans d'autres variantes encore, les discontinuites ou gradients de 
luminance de la surface survolee ne concement pas le spectre visible par 

15 Thomrne, mais I'infrarouge, I'ultraviolet ou les ondes millim6triques. La 
luminance de la surface survolee peut r6sulter d'un eclairage par une source 
naturelle ou de la projection d'un rayonnement a partir du vehicule. 

Finalement, il est important de noter que le systeme decrit ne 
n§cessite aucune mesure directe, ni de Taltitude, ni de la vitesse horizontal de 

20 Tappareil par rapport d la surface survolee. La simplicity et la faible charge de 
calcul du systeme decrit, synonymes de I6gerete, faible encombrement et bas 
cout, le predestinent a une utilisation sur tout engin aerospatial ou sous-marin, 
et meme sur les petits engins sans pilotes, connus sous le terme de "drones", 
"micro-drones' ou "micro-aeronefs". 



25 
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REVEND1CATIONS 

1. Systeme d'assistance au pilotage de Paltitude et de la vitesse 
horizontal, perpendiculaire a Paplomb, d'un a6ronef (4 ; 152), Paltitude et la 
vitesse horizontale 6tant pilotees en faisant varier le tangage de Paeronef et/ou 

5 la puissance developpee par des moyens (10 ; 156) de sustentation de cet 
aeronef, 

caracterise en ce qu'il cornporte : 

- un dispositif de mesure (22 ; 180) apte a delivrer un signal mesure 
fonction a la fois et simultanement de ('altitude de Paeronef et de la vitesse 

1 0 horizontale de Paeronef , 

- une meme valeur (26 ; 182) de reference predeterminee pour 
Paltitude et la vitesse horizontale de Paeronef, cette valeur etant independante 
des variations dudit signal mesute, et 

- des moyens (20 ; 178) formant une boucle d'asservissement dudit 
15 signal a ladite valeur de reference, ces moyens etant aptes a faire varier 

automatiquement le tangage et/ou la puissance developpee par les moyens de 
sustentation pour asservir le signal mesute a la valeur de reference. 

2. Systeme selon la revendication 1, caracterise en ce que les 
moyens (20 ; 178) formant la boucle d'asservissement comportent : 

20 - une unite (96) de commande soit uniquement du tangage, soit 

uniquement de la puissance developpee par les moyens (10 ; 156) de 
sustentation en fonction d'une commande d'entree, et 

- un soustracteur (94) apte a 6tablir ladite commande d'entree a 
partir de la difference entre ledit signal et ladite valeur de reference, de maniere 

25 a compenser cette difference. 

3. Systeme selon Pune quelconque des revendications precedentes, 
caracterise en ce que ledit signal mesure est representatif du quotient de la 
vitesse horizontale par Paltitude de Paeronef. 

4. Systeme selon la revendication 3, caracterise en ce que le 
30 dispositif de mesure cornporte : 

- un premier et un second capteurs (30, 32) aptes chacun a mesurer 
des variations (44) d'une caracteristique de la surface survolee, chaque capteur 
ayant une ligne de visee (34, 36) d6cal6e angulairement d'un angle A<|> de celle 
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de I'autre capteur, de maniere a ce que le premier et le second capteurs (30, 
32) mesurent successivement une meme variation lors d'un deplacement de 
I'aeronef, et 

- une unite de traitement (50) apte a etablir I'intervalle de temps AT 
5 ecpule entre la mesure par le premier capteur d'une dite variation et la mesure 
de cette meme variation par le second capteur, et a delivrer en tant que signal 
mesure un signal dont la valeur est une fonction decroissante et monotone de 
cet intervalle de temps etabli. 

5. Systeme selon la revendication 4, caracterise en ce que le signal 
10 delivre par I'unite de traitement en tant que signal mesure est representatif du 

quotient du decalage angulaire relatif A<(> des lignes de visee (34, 36) par 
I'intervalle de temps AT etabli. 

6. Systeme selon ia revendication 4 ou 5, caracterise en ce que 
ladite caracteristique est I'intensite d'un rayonnement electromagnetique dans 

15 une zone spectrale situee entre I'ultraviolet et les ondes millimetriques emis par 
la surface survolee. 

7. Systeme selon la revendication la revendication 6, caracterise en 
ce que le premier et le second capteurs (30, 32) sont chacun un photo-capteur. 

8. Systeme selon Tune quelconque des revendications 4 a 7, 
20 caracterise en ce que le premier et le second capteurs (30, 32) sont associes a 

un dispositif automatique (52) de maintien de I'orientation de chacune des 
lignes de visee constante par rapport a Paplomb de I'aeronef. 

9. Systeme selon I'une quelconque des revendications 2 a 8, pour un 
aeronef dont la puissance developpee par les moyens de sustentation est 

25 modifiee en faisant varier un pas collectif d'une ou plusieurs voilures 
tournantes, ce pas collectif etant commandable, caracterise en ce que I'unite de 
commande est apte a commander ledit pas collectif pour commander la 
puissance developpee par les moyens de sustentation. 

10. Systeme selon I'une quelconque des revendications 2 a 8, pour 
30 un aeronef (4) dont la puissance developpee par les moyens de sustentation 

est modifiee en faisant varier la Vitesse de rotation d'une voilure tournante (10), 
cette Vitesse de rotation etant commandable, caracterise en ce que I'unite de 



WO 2004/025386 



20 



'CT/FR2003/002611 



cornmande est apte a commander ladite Vitesse de rotation pour commander la 
puissance developpee par les moyens de sustentation. 

11. Systeme selon Tune quelconque des revendications 2 a 8, pour 
un aeronef (152) dont le tangage est modifie en fonction de la position d'une 

5 gouverne (162) de profondeur commandable, caracterise en ce que I'unite de 
cornmande (96) est apte £ commander ladite position de la gouverne (162) de 
profondeur. 

12. Aeronef, caracterise en ce qu'il comporte un systeme 
d'assistance au pilotage selon Tune quelconque des revendications 

10 prec6dentes. 
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